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基于临界面法的燕尾榫连接结构微动
疲劳寿命预测

徐友良，崔海涛，陈　伟
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：以航空发动机叶片／轮盘之间的燕尾榫连接结构为研究对象，分析了燕尾榫连接结构接触应力

与应变的变化．根据多轴疲劳临界损伤平面原理，在燕尾榫连接结构的微动疲劳寿命预测研究中引入多轴临

界平面法的疲劳损伤参数ＣＣＢ（Ｃｈｕ－Ｃｏｎｌｅ－Ｂｏｎｎｅｎ），ＦＳ（Ｆａｔｅｍｉ－Ｓｏｃｉｅ），ＭＳＳＲ（ｍｏｄｉｆｉｅｄ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｒａｎｇ）

和ＳＷＴ（Ｓｍｉｔｈ－Ｗａｔｓｏｎ－Ｔｏｐｐｅｒ）．将预测寿命与试验寿命进行对比，结果表明：在预测微动疲劳寿命时，４个

参数中寿命预测的最大误差为２３％，可较好地预测低周微动疲劳寿命．其中基于临界平面法的ＳＷＴ参数预

测误差最小，为１．２３％；４个参数均预测裂纹萌生位置在接触区末端，与试验结果一致．在预测裂纹萌生角度

上，ＦＳ，ＭＳＳＲ，ＳＷＴ参数预测结果与试验较一致，ＣＣＢ参数预测结果与试验结果相差较大．说明基于临界平

面法的寿命预测模型具有较好的预测能力．
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　　微动发生在受一定交变力作用的两个连接件
之间，如滚珠轴承，螺栓连接，铆钉连接，压气机叶
片与燕尾榫槽［１－３］．微动曾经被观测到减少原有的
疲劳寿命一个数量级．通常在大多数部件中，疲劳
总是和微动一起发生的．有研究表明：微动和疲劳

一起发生时更加危险，疲劳强度降低到原来的１
２～

１
５
倍，甚至更多．

多轴疲劳是指多向应力或应变作用下的疲

劳．１９７３年，Ｂｒｏｗｎ和 Ｍｉｌｌｅｒ［４］对大量多轴低周
疲劳数据进行了研究，他们认为在描述疲劳过程
时不能只使用一个参数，需要２个应变参数———
最大剪应变平面上的循环剪应变和法向正应变．
这个最大剪应变平面成为临界平面法的雏形．后
来进一步发展的临界平面理论在参数的选择上不

仅考虑了应力、应变的大小，还考虑了应力、应变
的方向，因此损伤参数更具有意义，同时也使得临
界平面理论更接近于实际，为准确预测疲劳构件
的寿命提供了基础［５］．目前临界平面法在多轴疲
劳损伤与寿命预测研究中得到了广泛的应用，在
多轴疲劳研究领域中占有重要的地位．
微动疲劳是航空发动机中燕尾榫连接结构失

效的主要原因之一，对燕尾榫连接结构的微动疲
劳寿命进行预测有着重要的工程意义．在微动条
件下，燕尾榫连接结构的接触区域处于复杂的应
力状态，利用多轴疲劳参数对其微动疲劳寿命进
行预测更加合理和精确．本文在对燕尾榫连接结
构的接触区域的应力应变分析的基础上，将多轴
临界平面法的疲劳损伤参数ＣＣＢ，ＦＳ，ＭＳＳＲ和

ＳＷＴ用于微动疲劳的寿命预测，并对其预测精度
进行了检验．

１　燕尾榫连接结构的有限元
接触分析　　

１．１　燕尾榫连接结构模型

燕尾榫连接结构如图１所示，榫头和榫槽材
料均为ＴＣ１１钛合金．其常温下的机械性能为：疲
劳强度σ－１ ＝ ５４０ＭＰａ，抗拉强度σｂ ＝１１３０
ＭＰａ，屈服强度σｓ＝８６６ＭＰａ，弹性模量Ｅ＝１２０
ＧＰａ，泊松比μ＝０．３３．

１．２　燕尾榫连接结构有限元分析

用通用有限元分析软件对燕尾榫连接结构进

行接触分析，将三维榫连接结构简化为二维平面
模型，转化为平面应力问题．同时利用模型的对称

性，只需建立１／２模型，有限元模型如图２所示．
选用带厚度的平面应力３号单元，为全积分４节
点平面应力单元．

图１　燕尾榫连接结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｄｏｖｅｔａｉｌ　ｊｏｉｎｔ

图２　燕尾榫连接结构有限元模型图

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ（ＦＥ）ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｄｏｖｅｔａｉｌ　ｊｏｉｎｔ

在燕尾榫连接结构的榫头上表面分别施加

１１，１３，１５，１６．８８ｋＮ的载荷，并固定榫槽底端，其
对称面施加对称约束．在计算中对接触区采用了
局部网格自适应划分，接触区长度约３．９６ｍｍ，接
触单元个数为６２，接触单元长度约为６４μｍ．对燕
尾榫连接结构模型进行弹塑性分析发现，榫槽接
触区的最大等效应力大于榫头接触区的最大等效

应力．这里只给出榫槽接触区的计算结果，如图３
和图４所示．
由图３和图４可以看出，４种工况下燕尾榫

连接结构的最大等效应力都出现在榫槽接触区末

端的６号节点上，接触法向应力在接触区有一个
明显的峰值，也出现在６号节点处．最大的接触法
向应力与最大等效应力发生在同一个节点位置，
都处于微动接触区末端，这是由于接触的应力奇
异性造成．

０９４
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图３　各工况下接触区等效应力分布图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｎ

ｃｏｎｔａｃｔ　ａｒｅａ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图４　各工况下接触区接触法向应力分布图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｎ　ｃｏｎｔａｃｔ　ａｒｅａ

ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２　燕尾榫连接结构微动
疲劳寿命预测　　　　

　　燕尾榫连接结构疲劳的主要原因是应力集中
和微动磨损，接触区域间的微动作用将影响疲劳
裂纹的萌生．在微动疲劳寿命预测中，主要包括：

①预测疲劳裂纹的萌生位置和扩展方向；②寿命
预测模型的建立．

２．１　基于临界平面法的疲劳损伤参数

多轴疲劳寿命预测方法分为三种：基于等效
应力应变法、基于临界平面法和基于能量法．临界
平面法要求确定破坏面以及关于这个面上的应力

与应变，因而具有一定的物理意义［５］．研究者根据
对疲劳破坏的主要因素的判定以及试验观察提出

了相应的临界平面的定义，如：最大剪应变平面、

最大正应变平面以及两者某一线性组合为最大的

平面等作为临界平面．目前，基于临界平面法的微

动疲劳寿命预测方面的多轴疲劳损伤参数主

要有：

１）ＣＣＢ参数

１９９３年，Ｃｈｕ等［６］提出了基于临界平面法的

ＣＣＢ参数．ＣＣＢ参数既考虑了法向应力和法向应
变的影响，又考虑了切向应力和切向应变的影响，
在多轴疲劳领域受到了广泛的关注．其形式为

ＰＣＣＢ ＝２γａτｍａｘ＋εａσｍａｘ （１）
式中γａ 为切向应变幅，τｍａｘ 为最大切向应力，εａ
为法向应变幅，σｍａｘ为最大法向力，其临界平面即
参数组合２γａτｍａｘ＋εａσｍａｘ最大的平面，也就是裂纹
萌生平面．
２）ＦＳ参数

Ｆａｔｅｍｉ和Ｓｏｃｉｅ［７］则认为裂纹的萌生主要受
剪应变幅值的影响，其控制参数为

ＰＦＳ＝γａ １＋ｋ×σ
ｍａｘ
ｎ

Ｓ（ ）ｙ
（２）

式中γａ为主要滑移方向上的剪应变幅值；ｋ为拟
合常数，一般取ｋ＝１；σｍａｘｎ 为垂直于剪切平面方
向上的最大应力；Ｓｙ 为材料的屈服应力．ＦＳ参数
最大的平面即为临界平面．
３）ＭＳＳＲ参数
许多研究者认为 ＭＳＳＲ参数是微动疲劳行

为预测参数的首选［８－９］．它是 ＳＳＲ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ
ｒａｎｇｅ）参数的修正，因为其考虑了最大法向应力
的影响，而最大法向应力一般会导致表面裂纹的
张开．严格意义上说，它能消除微动压头的尺寸效
应［１０］．ＭＳＳＲ参数的计算形式为

Ｐｍｓｓｒ＝ＡΔτＢｃｒｉｔ＋ＣσＤｍａｘ （３）

式中Ａ，Ｂ，Ｃ和Ｄ 是拟合常数，研究者［１４］发现对
于钛合金（如Ｔｉ－６Ａｌ－４Ｖ）这些常数分别为０．７５，

０．５，０．７５和０．５．
４）ＳＷＴ参数

Ｓｍｉｔｈ等［１１］认为疲劳裂纹的萌生主要受正
应力和正应变的影响，因此根据正应变幅值以及
最大正应力，提出了ＳＷＴ参数

Γ＝σｍａｘεａ （４）
式中σｍａｘ为最大应力，εａ 为应变幅值．Ｓｚｏｌｗｉｎｓｋｉ
和Ｆａｒｒｉｓ等［１２］定义参数组合σｍａｘεａ最大的平面为
临界平面，并进行了试验验证，证实了此参数预测
微动疲劳寿命的有效性．

２．２　疲劳损伤参数与微动疲劳寿命

Ｆａｒｒｉｓ等［１３］提出了一种通用的寿命预测模型

Ｄ＝Ａ（Ｎ）－ｂ （５）
式中Ａ，ｂ为相应的拟合系数．这类模型能够较

１９４
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的关系，并且拟合系数较少，适用于试验数据较少
的情况．
根据燕尾榫连接结构的有限元接触分析，计

算接触区的应力场和位移场，从而获得各微动损
伤综合参数．工况１条件下，各微动损伤综合参数
沿接触区的分布情况如图５所示．４种工况下微
动损伤综合参数的最大值和临界平面的角度θ如
表１所示．

图５　各参数沿接触区的分布图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｌｏｎｇ　ｃｏｎｔａｃｔ　ａｒｅａ

表１　四种工况下微动损伤综合参数及临界平面角

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｒｅｔｔｉｎｇ　ｄａｍａｇｅ　ｇｅｎｅｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ

ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｐｌａｎｅ　ａｎｇｌｅ　ｕｎｄｅｒ

ｆｏｕｒ　ｌｏａｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工

况

ＣＣＢ参数／

ＭＰａ，

裂纹角

θ／（°）

ＦＳ参数，

　
裂纹角

θ／（°）

ＭＳＳＲ参数
／ＭＰａ，

裂纹角

θ／（°）

ＳＷＴ参数／

ＭＰａ，

裂纹角

θ／（°）

１　 ２１．３２，６５　０．０１８５，－２０　３４．２６，２５　 ３．８６，－５

２　 １５．３２，６５　０．０１４４，－１０　３３．２３，２５　 ３．１８，－５

３　 １１．４０，６０　０．０１１６，－１０　３１．１２，２５　 ２．３４，０

４　 ８．３２，６０　０．００９２，－１０　２８．５３，２５　 １．６３，０

由试验结果［１４］可知，裂纹萌生在接触区末
端，并且裂纹萌生的角度大致在－１５°～＋１５°之
间．根据微动综合损伤参数的计算可知（如图５，

在５号节点附近），ＣＣＢ，ＦＳ，ＭＳＳＲ和ＳＷＴ参数
均预测裂纹萌生位置在接触区末端，与试验观察
结果一致．在预测裂纹萌生角度上，多轴疲劳损伤
参数ＦＳ预测结果为－１０°或－２０°方向，ＭＳＳＲ参
数预测结果为２５°方向，ＳＷＴ 参数预测结果为

－５°或０°的方向，它们的预测方向比较接近，与试

验观察较一致．ＣＣＢ参数预测结果为６０°或６５°，
与前面３个参数预测方向相差较大．
将以上微动损伤综合参数由工况２、工况３

和工况４下的数据对应于式（６），用工况１进行检
验．４个参数预测的寿命计算结果如表２所示．
由表２可以看出，在预测微动疲劳寿命时，４

个参数中寿命预测的最大误差为２３％，可较好地
预测低周微动疲劳寿命．其中基于临界平面法的

ＳＷＴ参数预测误差最小，为１．２３％，并且还能较
准确地预测裂纹萌生方向，说明引入临界平面法
能够更好地预测微动疲劳寿命．

表２　各参数寿命预测结果及预测误差

Ｔａｂｌｅ　２　Ｌｉｆｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｅｒｒｏｒｓ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄｓ

ＣＣＢ
参数

ＦＳ
参数

ＭＳＳＲ
参数

ＳＷＴ
参数

试验值 ２１　４９７　 ２１　４９７　 ２１　４９７　 ２１　４９７

预测值 １６　６２０　 １６　５５２　 ２４　２２３　 ２１　７６２

误差／％ ２２．７　 ２３．０　 １２．７　 １．２３

３　结　论

在航空发动机榫连接结构的微动疲劳寿命预

测中引入临界平面法，即可以充分考虑多轴应力
对轮盘疲劳寿命的影响，又可得到较好的微动疲
劳寿命预测结果．
采用微动疲劳损伤综合参数ＦＳ，ＭＳＳＲ和

ＳＷＴ可以较好地预测微动疲劳裂纹萌生位置，所
预测的位置与试验件裂纹萌生点吻合较好．其中，
微动疲劳损伤综合参数 ＭＳＳＲ和ＳＷＴ能较为准
确地预测试件的微动疲劳寿命．
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